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摘 要:采用 CFD数值模拟方法开展了基于桨尖开孔的旋翼桨尖涡抑制研究，重点分析了开孔位置、
数目、直径等参数对桨尖涡结构和旋翼气动性能的影响。旋翼流场数值模拟通过求解旋转坐标系下
的 Navier-Stokes方程，采用格点格式的有限体积法，结合非结构重叠网格技术。无黏通量计算采用二
阶中心格式加人工耗散，湍流模型采用 Spalart-Allmaras模型。数值研究表明:桨尖开孔的位置对桨尖
涡削弱效果的影响很小;开孔数目越多，孔径越大，桨尖涡的削弱效果越好;开孔旋翼的升力系数较无
开孔构型小幅增加，而功率系数则较大幅度增加。
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直升机具有垂直起降、高机动性和空中悬停等
独特优势，在军民领域得到了广泛应用。桨－涡干
扰(blade-vortex interaction，BVI)是旋翼高速旋转时
后继桨叶与先行桨叶的桨尖涡相撞形成的气动干扰
现象［1］。桨－涡干扰会使旋翼桨叶产生振动，发出
强烈的桨－涡干扰噪声，将严重影响直升机乘坐的
舒适性和隐身性能。因此，如何抑制旋翼的桨－涡
干扰一直是旋翼空气动力学和气动声学研究的
重点。
目前抑制旋翼桨－涡干扰的方法主要有在旋翼
桨尖加装削涡装置，如桨尖小翼、端板、后缘扰流片
等［2］;以及优化桨尖的形状，如采用后掠、尖削、下
反等桨尖构型［3-4］。然而这些方法还存在削涡效果
不明显和气动性能损失较大等问题。国际上提出了
高阶谐波控制(HHC)、单独桨叶控制(IBC)、桨叶后
缘襟翼控制等主动控制方法［5-8］，但是这些方法实
现较为困难，还难以在工程上应用。
近年来 Han等［9-11］提出了一种基于桨尖开孔抑
制旋翼桨尖涡的方法，即在桨尖的前缘和端面之间
开孔连通。当旋翼旋转时，气流从桨尖前缘的小孔
流入，从端面的小孔流出，形成一股动量射流，达到
削弱桨尖涡的效果。该方法实现简单，无需额外复
杂的控制系统，是一种很有潜力的抑制桨－涡干扰
的方法。国内，肖中云、龚志斌等［12-13］也研究了桨
尖开孔对桨尖涡削弱和旋翼气动性能的影响。然而
目前关于开孔参数对桨尖涡结构及旋翼气动性能的
影响尚缺乏细致的研究。因此，本文重点研究了桨
尖开孔的位置、数目、直径等参数的影响，为将该技
术应用于实际工程问题提供技术积累。
1 旋翼流场数值模拟方法
1．1 Navier-Stokes方程的求解方法
由于旋翼悬停流场具有旋转周期性，在固定于
桨毂的旋转坐标系下具有定常解。因此，本文求解
的是旋转坐标系下的 Navier-Stokes方程［14-16］:

t∫ΩWdΩ + ∮Ω(Fc － Fv)dS = ∫ΩQdΩ (1)
W是守恒变量，Fc，Fv 分别是无黏通量和黏性通量，
表达式为
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W =
ρ
ρu
ρv
ρw
ρE


Fc =
ρVn
ρuVn + nxp
ρvVn + nyp
ρwVn + nzp
ρHVn


Fv =
0
nxτxx + nyτxy + nzτxz
nxτyx + nyτyy + nzτyz
nxτzx + nyτzy + nzτzz
nxΘx + nyΘy + nzΘz


(2)
式中，ρ 是密度，u，v，w 分别是 x，y，z 3 个方向的速
度，p是压强，T是温度，E是单位质量总能，H是单位
质量总焓。nx，ny，nz 是控制体表面的单位法向矢量
分量，Vn 表示控制体表面的法向速度，τ ij 表示黏性
应力张量，Θi 表示黏性应力功和流体热传导的组合
项。方程 (1)的右端源项参考文献［15-16］。
Navier-Stokes方程求解采用格点格式的有限体积
法［14］。无黏通量计算采用二阶中心格式加人工耗
散，湍流模型采用 Spalart-Allmaras 模型。物面采用
无滑移边界条件，远场采用无反射边界条件。
1．2 非结构重叠网格技术
旋翼流场数值模拟还采用了非结构网格重叠网
格技术［17］。网格之间的搜索和插值过程是该技术
的关键。本文重叠网格之间搜索目标点所在单元采
用交替数字叉树(alternating digital tree，ADT)算
法［18］。插值过程引入有限元中的单元标准
化［17，19］，目标点的物理量可以通过所在单元各顶点
的物理量加权求和得到
f = i fi (3)
f表示目标点的物理量，fi 表示目标点所在单元各顶
点的物理量，i 表示插值基函数。
2 数值模拟方法验证
本文选取 Caradonna-Tung(C-T)旋翼模型作为
标准算例，验证旋翼流场数值模拟方法的正确性。
旋翼的半径 Ｒ= 1．143 m，展弦比为 6，桨根切除部分
为 0．1Ｒ，总距角 8°，如图 1所示。计算状态为:悬停
状态，桨尖马赫数为 0．877，转速为 2 500 r /min。计
算网格如图 2所示，由 2套网格组成，分别是包含旋
翼的网格和背景网格，2套网格之间存在重叠区域。
为了更好捕捉旋翼附近的流场结构，背景网格进行
了局部加密。
图 1 Caradonna-Tung旋翼模型
图 2 计算网格图
图 3是 C-T旋翼桨叶不同展向位置的表面压力
系数计算值和实验值的对比。由图可以看出，计算
得到的表面压力系数分布和实验值［20］吻合良好，从
而定量验证了旋翼流场数值模拟方法的正确性。
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图 3 C-T旋翼不同展向位置的表面压力系数计算值和实验值的对比
表 1是不同桨尖马赫数旋翼升力系数计算值与
实验值对比。可以看出不同计算状态旋翼升力系数
计算值和实验值的误差都在 5% 以内，进一步验证
了数值模拟方法的正确性。
表 1 旋翼升力系数计算值与实验值的对比
桨尖马赫数
转速 /
(r·min－1)
计算值 实验值 误差
0．439 1 252 0．004 398 0．004 59 4．2%
0．794 2 264 0．004 839 0．004 62 4．7%
0．877 2 500 0．004 944 0．004 73 4．5%
3 桨尖开孔对桨尖涡结构的影响
本文在 C-T旋翼上进行开孔，如图 4所示，孔的
直径为 0．067C，C为翼型弦长。孔的间距为0．157C。
定义无开孔的 C-T旋翼为基本构型。
图 4 C-T旋翼桨尖开孔示意图
3．1 开孔位置对旋翼桨尖涡结构的影响
为了研究开孔位置对旋翼桨尖涡结构的影响，
在图 4的 3个位置每次只开一个孔，桨尖构型分别
记为 1 号、2 号、3 号构型，如图 5 所示。计算状态:
悬停状态，桨尖马赫数为 0． 794，转速为 2 264
r /min。
图 5 不同开孔位置示意图
图 6 不同开孔位置桨尖涡的 Q值对比(45°涡龄角)
图 6是不同位置开孔桨尖在 45°涡龄角的 Q 值
对比。由图可以看出，开孔桨尖 Q 的峰值明显小于
无开孔 Q的峰值，说明桨尖开孔能够起到削弱桨尖
涡的效果。同时可以看到 3 种构型桨尖涡 Q 的峰
值基本相同，说明开孔位置对桨尖涡的削弱效果影
响很小。
3．2 开孔数目对桨尖涡结构的影响
为了研究桨尖开孔数目对桨尖涡的影响，本文
设计了 3种不同开孔数目的桨尖，如图 7所示。
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图 7 不同开孔数目的桨尖构型
桨尖构型分别记为 1 号、2 号、3 号构型。开孔
直径和位置和图 4相同。计算状态与 3．1 节的状态
相同。
图 8 是不同开孔数目的桨尖构型在 45°涡龄角
的桨尖涡量云图。由图可以看出，开孔数目越多，桨
尖涡的直径越大，强度越弱。
图 8 不同开孔数目桨尖的涡量云图(45°涡龄角)
图 9是不同开孔数目桨尖在 45°涡龄角的 Q值
对比。由图可以看出，1号、2号、3号桨尖构型 Q的
峰值较基本构型分别减小了 49%、75%、83%，定量
说明了开孔数目越多，削涡效果越好，并且 Q 的峰
值减小随着开孔数目的增加趋于平缓。
图 9 不同开孔数目桨尖涡的 Q值对比(45°涡龄角)
3．3 开孔直径对桨尖涡结构的影响
为了研究开孔直径对桨尖涡的影响，本文设计
了 3 种不同直径的桨尖构型，桨尖构型分别记为 1
号、2 号、3 号构型，如图 10 所示。孔的位置及间距
和图 4相同。计算状态与 3．1节的状态相同。
图 10 不同开孔直径的桨尖构型
图 11 是不同开孔直径桨尖在 45°涡龄角的涡
量云图。1号、2 号、3 号构型桨尖涡的强度较基本
构型都有减弱，并且 1 号桨尖涡的强度小于 2 号，2
号桨尖涡的强度小于 3号，说明开孔直径越大，削涡
的效果越好。
图 12是不同开孔直径桨尖在 45°涡龄角的 Q
值对比。1号、2号、3 号构型分别较基本构型 Q 的
峰值减小约 83%、76%、36%，定量说明开孔直径越
大，削涡的效果越好。
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图 11 不同开孔直径桨尖的涡量云图(45°涡龄角)
图 12 不同开孔直径桨尖涡的 Q值对比(45°涡龄角)
4 桨尖开孔对旋翼气动性能的影响
4．1 开孔位置对旋翼气动性能的影响
表 2是开孔位置对旋翼升力系数和功率系数的
影响。由表可以看出，1号、2 号、3 号构型旋翼的升
力系数都比基本构型增加了约 2%，功率系数增加
了约 10%，并且不同开孔位置旋翼的升力系数和功
率系数基本相同。
表 2 开孔位置对旋翼升力系数和
功率系数的影响(总距角 8°)
开孔位置 升力系数
升力系数
增量 /%
功率系数
功率系数
增量 /%
1号 0．004 949 2．27 0．000 576 4 9．82
2号 0．004 976 2．82 0．000 576 4 9．82
3号 0．004 947 2．21 0．000 574 1 9．38
基本构型 0．004 839 / 0．000 524 9 /
4．2 开孔数目对旋翼气动性能的影响
表 3是开孔数目对旋翼升力系数和功率系数的
影响。由表可以看出，随着开孔数目的增多，旋翼的
升力系数较基本构型的增量在减小，由 2．82%减小
到 0． 06%，但功率系数较基本构型急剧增加，由
9．82%增加到 31．7%。
表 3 开孔数目对旋翼升力系数和功率
系数的影响(总距角 8°)
开孔数目 升力系数
升力系数
增量 /%
功率系数
功率系数
增量 /%
1号 0．004 976 2．82 0．000 576 4 9．82
2号 0．004 928 1．83 0．000 630 3 20．09
3号 0．004 842 0．06 0．000 691 2 31．70
4．3 开孔直径对旋翼气动性能的影响
表 4是开孔直径对旋翼升力系数和功率系数的
影响。随着开孔直径的减小，旋翼升力系数较基本
构型的增量由 0．06%增大到 3．27%;而旋翼功率系
数较基本构型的增量在减小，由 31． 7%减小到
6．7%。
表 4 开孔直径对旋翼升力系数和功率
系数的影响(总距角 8°)
开孔直径 升力系数
升力系数
增量 /%
功率系数
功率系数
增量 /%
1号 0．004 842 0．06% 0．000 691 2 31．70
2号 0．004 850 0．22% 0．000 616 2 17．41
3号 0．004 997 3．27% 0．000 560 0 6．70
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5 结 论
本文采用 CFD 数值模拟手段研究了桨尖开孔
的位置、数目、直径等参数对桨尖涡结构和旋翼气动
性能的影响，可以得到以下结论:
1)不同的位置，开孔削弱桨尖涡的效果基本相
同;开孔旋翼的升力系数和功率系数较基本构型的
增量基本相同。
2)开孔旋翼的升力系数较基本构型小幅增加，
而开孔旋翼的功率系数较基本构型则较大幅度
增加。
3)开孔数目越多，孔径越大，开孔的削涡效果
越好。随着开孔数目增多，孔径增大，开孔旋翼的升
力系数较基本构型的增量在减小，而功率系数较基
本构型的增量急剧增加。
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
Abstract:Numerical simulations are conducted to investigate the effect of helicopter rotor tip vortex alleviation
using a slotted tip，and effects of parameters involving location，number，aperture of the slot on tip vortex structure
and aerodynamic performance are analyzed in detail． The flow field of hovering helicopter rotor is simulated by sol-
ving Navier-Stokes equations in the rotating coordinate system． Finite volume method combined with overset unstruc-
tured grids algorithm are adopted． The calculation of inviscid fluxes uses second-order central scheme with artificial
dissipation，and turbulence model utilizes Spalart-Allmaras model． Simulation results show that the location of the
slot has little effect on tip vortex alleviation． The larger the number and aperture of the slot，the better the effect of
slotted tips weakening tip vortex． Lift coefficient of helicopter rotor with a slotted tip increases slightly compared with
that without slots，while power coefficient increases drastically．
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